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摘要!阿斯图微卫星是一颗由哈尔滨工业大学牵头研制&在中俄工科大学联盟!

G\̂ @O

"合作框架下研制的一颗
#!O

立

方星&本文针对阿斯图微卫星任务进行了姿态控制系统设计及仿真分析'首先介绍了阿斯图微卫星的控制指标&通过指

标分解确定了姿态敏感器及执行机构的主要性能指标'接着&根据星上敏感器的配置情况&设计了多种定姿和控制方

案&并对各控制模式间的切换逻辑进行了设计'卫星姿态确定采用了基于陀螺和星敏感器的扩展卡尔曼滤波算法&姿态

控制采用了偏差四元数和偏差角速度反馈的
.H

控制方法'仿真结果表明(星敏感器有效时&姿态确定精度优于
!$i

&姿

态指向精度优于
$6$Ea

&稳定度优于
$6$#

!

a

")

*

&能够满足阿斯图立方星的任务要求'

关
!

键
!

词!阿斯图!微卫星!姿态控制!扩展卡尔曼滤波
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近年来&微小卫星产业发展迅速'国际上一

般将小于
E$$Z

3

的人造卫星统称为微小卫星*

#

+

&

其中
#$$

#

E$$Z

3

的称为小卫星#

#$

#

#$$Z

3

的

称为微卫星#

#

#

#$Z

3

的称为纳卫星#低于
#Z

3

的称为皮卫星'微电子学的进步使微小卫星能够

在保持现代航天器性能特征的同时实现小型化'

它们的建造,测试和发射成本低廉&从而可以组成

大型星座*

!

+

'据统计&小卫星发射数目已占全球

航天 器 发 射 数 目 约
:$F

&已 成 为 航 天 发 射 的

主流'

现代小卫星具有质量轻,体积小,研制周期

短,技术含量高的特点&在空间遥感,通信和导航,

空间技术验证,深空探测,军事应用等方面具有广

泛的应用*

?

+

'

!$#!

年&美国陆军空间与导弹防御

部门提出研制$纳眼%!

7+,12

U

0

"飞行试验卫星&

要求在
?$$ZP

轨道高度提供优于
$6EP

的对地

观测分辨率'$纳眼%卫星成本低于
E$$

万美元&

包括有效载荷,卫星平台,发射和运行操作费用'

有效载荷包含超轻量望远镜与相机'阿根廷
\+8

'0551

3

()

公司计划创建一个由
?$$

颗卫星组成的

大型对地观测星座'每颗卫星质量为
?:Z

3

&轨

道高度为
E$$ZP

&覆盖全球'星座分三期建成&

第一期称为
G50

&

Q8#

星座&已于
!$#:

年和
!$#"

年搭载中国长征四号火箭发射成功*

<

+

'日本预计

发射
C+,+X+R+8\G@?

用于监视与引力波事件相

关的
>

射线瞬变*

E

+

'该卫星本体尺寸是一个
E$

)P

的立方体&质量为
E$Z

3

&携带宽视场
>

射线

成像仪和小型伽马射线探测器两个载荷'

国内外已有诸多学者对微卫星姿态控制系统

设计进行研究'曹明玉以某近地轨道对地观测微

卫星为例&研究了只采用磁力矩器作为执行机构

的姿态控制方法'针对卫星小角度摄动设计了拟

.H

控制器和
Iĝ

控制器#针对卫星大角度机动

设计了滑模控制器&但主要是对控制器进行研究&

忽略了姿态确定部分*

9

+

'李东等对
\f8:

飞船伴

星!

e>8#

"的姿态控制系统进行设计&并完成了在

轨试验'

e>8#

选用微型动量轮和磁力矩器作为

执行机构&太阳敏感器和磁强计作为姿态敏感器&

并在俯仰轴上配备微型光纤陀螺'经过在轨验

证&太阳敏感器有效时
e>8#

的定姿精度优于

#6Ea

&对 地 定 向 模 式 下 俯 仰 稳 定 度 优 于
$6#E

!

a

")

*

滚 动 和 偏 航 稳 定 度 优 于
$6$E

!

a

")

*

*

:

+

'

\Q(,8()Q(/1

等针
2̂K]2K

微卫星设计了基于磁力

矩器的姿态控制方法和剩磁估计算法并进行了在

轨验证'星上配备
?

只磁力矩器和一个动量轮作

为执行机构#配备三台光纤陀螺&两只太阳敏感器

和一台三轴磁强计作为姿态敏感器'在轨数据表

明&

2̂K]2K

的姿态确定精度优于
$6$9a

&指向精

度优于
$6Ea

&稳定度优于
$6$?

!

a

")

*

'通过对剩

磁在轨估计并进行补偿&姿态指向精度提高了

!

#

<

倍*

"

+

'这样的设计能够有效降低卫星发射成

本&但在性能指标上略劣于传统以反作用飞轮作

为执行机构的设计方式'

阿斯图微卫星是基于阿斯图联盟!即中俄工

科大学联盟"

!$#?

年签署的青岛宣言&计划由中

俄两国大学联合研制一颗微卫星'该项目由哈尔

滨工业大学牵头&卫星质量约为
#:6<Z

3

&是一颗

#!O

的立方星&运行轨道为
E?$ZP

的太阳同步

轨道'阿斯图微卫星的地面像元分辨率优于
!6E

P

&幅宽
#?6;ZP

&主要搭载中国科学院长春光学

精密机械与物理研究所研制的高分辨率相机,自

研
A]%\

相机,导航增强板,生物燃料电池以及

离轨球等'预计搭载联盟号运载火箭发射升空&

在轨执行对地成像和有效载荷试验任务'

本文针对阿斯图微卫星总体设计中姿态控制

系统设计方面存在的问题&进行了阿斯图微卫星

姿态确定系统和姿态控制系统设计&提出控制策

略并进行了仿真分析研究'

:

!

姿态控制系统简介

:;9

!

控制系统功能需求

根据阿斯图整星的任务需求&姿态控制系统

需要完成两个主要姿态指向任务(长期在轨状态

下保证太阳帆板面!

d]

"对日以保证星上能源供

?;#!

第
#$

期
!!!!!

王
!

峰&等(阿斯图微卫星姿态控制系统设计



给&以及执行对地成像任务时按照要求的侧摆角

进行侧摆以对目标区域进行推扫成像'阿斯图微

卫星姿态控制系统的主要指标如表
#

所示'

表
9

!

阿斯图卫星任务模式的主要指标要求

@+T6#

!

]+(,

&

0/S1/P+,)0(,-()+'1/*1SG\̂ @O

技术指标 指标要求

姿态确定精度)!

i

"

E$

指向精度)!

a

"

$6#

稳定度)!!

a

"/

*

c#

"

$6$#

!!

根据任务需求&对卫星姿态确定精度的要求

达毫秒级&因此选用星敏感器作为主要的姿态敏

感器&并要求其测量精度优于
E$i

'为了增加系

统可靠性&选用太阳敏感器和磁强计作为备用定

姿手段'

卫星的稳定度主要与陀螺和飞轮的性能有

关'一般工程上要求陀螺和飞轮对稳定度影响之

和应不超过稳定度指标'为了满足整星稳定度需

求&并保有一定余量&飞轮角动量误差应不超过

$6#P7

/

P

/

*

&陀螺噪声的最大幅值不超过

E

!

a

")

Q

'

:;:

!

卫星姿态动力学

图
#

为姿态控制系统闭环控制原理'它由测

量部件,执行机构和姿态计算单元构成&其中姿态

计算单元与中心计算机复用'星上携带的测量部

件测量卫星相对惯性系的四元数,角速度等信息&

将测量数据传递给计算机'计算机根据内嵌的定

姿算法与控制算法对数据进行处理&将敏感器信

息综合利用并对误差项进行补偿&形成控制指令'

飞轮和磁力矩器在控制指令驱动下输出控制力

矩&控制卫星的姿态'

图
#

!

姿态控制系统闭环控制原理

V(

3

6#

!

\)Q0P+'()-(+

3

/+P1S)51*0-8511

&

)1,'/151S

+''('N-0)1,'/15*

U

*'0P

卫星在轨道上不仅受到执行机构输出控制力

矩的作用&也受到空间环境力矩的作用*

;

+

'采用

刚体动力学方程*

#$

+进行描述(

!

!

/

B!Y

!

!B

!

#

/

B!Y

#

"

?

8

& !

#

"

式中(

8

为空间环境力矩与磁力矩器输出力矩的

合力矩&

#

为飞轮角动量&

!

为卫星本体转动惯量

矩阵&

!

为卫星相对于惯性系的角速度'姿态运

动学方程由四元数形式表示(

[

/

?

#

!

[

&

!

& !

!

"

式中(

[

为姿态四元数&

!

`

*

$

!!

H

!!

7

!!

-

+&为

标量为零的扩展角速度四元数&

&

代表四元数

乘法'

:;<

!

敏感器和执行机构

阿斯图微卫星姿态控制系统的配置如下(

!

台星敏感器&质量为
$6$"Z

3

&俯仰)滚转轴

精度优于
9i

&偏航轴精度优于
<$i

&最大跟踪角速

度
!

!

a

")

*

&数据接口为
AG7

总线'

#

只双轴数

字式太阳敏感器&质量为
$6$<Z

3

&视场优于
c9$a

#

9$a

&视场精度优于
$h#Ea

&数据接口为
AG7

总线'

#

台光纤陀螺&质量为
$6!Z

3

&陀螺测量范围为

k#$

!

a

")

*

&零偏稳定性优于
$6E

!

a

")

Q

&随机游走

优于
$6$?

!

a

")��Q&数据 接 口 为
\̂<!!

'一 只

]2]\

惯组&陀螺测量范围为
k#$$

!

a

")

*

&零偏

稳定性优于
"

!

a

")

Q

&随机游走优于
$6#:

!

a

")��Q&

数据接口为
\.K

接口数据接口为
\.K

接口'一只

三轴磁强计&磁场强度范围
k!=

&精度优于
EF

最大量程&数据接口为
\̂!?!

或
\̂<"E

'

太阳帆板上安装
9

只磁力矩器&每轴
!

只&互

为主备份&磁力矩器标称驱动电压为
#!4

&标称

磁矩为*

#h$9

!

#h#;

!

!h?$

+

@

G

/

P

!

'配置
<

台

反作用飞轮&采用三正装一斜装构型&单件质量为

$6?!Z

3

&转速范围为
c:E$$

#

:E$$/

)

P(,

&最大

角动量为
E$P7

/

P

/

*

&最大力矩为
?P7

/

P

&

转速误差为
E/

)

P(,

'

<

!

姿态确定方案

!!

根据定姿过程中是否进行状态估计&将定姿

方法分为直接定姿方法和滤波定姿方法'其中&

直接定姿方法根据星敏感器的有效个数又分为四

类&分别是单个星敏感器定姿,双恒星矢量定姿,

<;#! !!!!!

光学
!

精密工程
!!!!!

第
!"

卷
!



太阳敏)磁强计双矢量定姿和陀螺角速度积分

定姿'

<;9

!

姿态直接确定方法

?h#h#

!

单个星敏感器定姿

当单个星敏感器有效时&由单个星敏感器的

输出姿态四元数输出姿态数据&经由星敏感器安

装矩阵求解卫星本体相对于
B!$$$

坐标系的姿态

四元数&用作姿态估计或者直接确定卫星姿态

信息'

?h#h!

!

双恒星矢量定姿

当两个星敏感器输出数据均有效时&根据装

订的星敏感器安装矩阵数据以及两个星敏感器输

出数据&计算两星敏感器光轴在
B!$$$

坐标系和

体坐标系下的矢量&通过双矢量定姿原理确定体

坐标系相对于
B!$$$

坐标系的姿态四元数&用作

姿态估计或者直接确定卫星姿态信息'

?h#h?

!

太阳敏)磁强计双矢量定姿

星敏感器无效时&若太阳敏和磁强计输出数

据有效&采用太阳敏和磁强计输出数据&结合各自

的安装矩阵,太阳星历和地磁场模型&通过双矢量

定姿原理确定星本体相对
B!$$$

坐标系的姿态'

?h#h<

!

陀螺角速度积分定姿

以上姿态确定方法均无效时&根据陀螺输出

角速度信息结合星体运动学方程进行姿态递推'

在进行四元数数值积分时&使用四阶龙格库塔算

法保证积分精度'星体运动学方程如式!

!

"所示'

<;:

!

滤波定姿方法

阿斯图微卫星采用扩展卡尔曼滤波器作为姿

态估计器*

##8#9

+

&由姿态敏感器直接测量或计算得

到姿态四元数&与陀螺仪输出的角速度进行融合&

能够估计出陀螺的常值漂移&提高姿态控制精度'

陀螺组件在测量过程中会受到陀螺常值漂移

和噪声的影响&使陀螺仪输出偏离真实角速度'

本文采用常规的陀螺误差模型&即(

!?

^

!@

V

@

+

%

& !

?

"

式中(

!

为真实角速度#

^

!

为陀螺输出轴的输出角

速度#

V

为陀螺常值漂移&对于参数
V

&满足
V

/

$̀

#

+

%

为陀螺测量白噪声'

结合陀螺仪的误差模型&选取状态变量
"`

*

[

!

V

+

@ 作为滤波器状态向量&定义偏差状态

&

"`

*

&

[

#

!&

V

+

@为估计值相对于真实值的偏差&

&

#

#

为
&

[

的矢量部分&

&

[

&

&

V

定义为(

&

[

?

^

[

"

&

[

& !

<

"

&

V

?

V

@

^

V;

!

E

"

!!

根据偏差状态星体动力学方程和陀螺仪误差

模型可写出滤波器状态方程(

&

I

/

?

$

!

)

"

"

B

%

!

)

"& !

9

"

式中(

$

!

)

"

?

@

^

!

Y

@

#

!

0

?

Y

?

$

?

Y

?

$

?

Y

'

(

)

*

?

& !

:

"

%

!

)

"

?

@

#

!

+

%

+

'

(

)

*

V

;

!

"

"

!!

式!

9

"是连续的状态方程&将其离散化可得(

&

I

X

B

#

)

X

?"

!

&

I

X

"

B

%

X

& !

;

"

'

!

&

I

X

"

?

0

9

Y

9

B

P

!

)

"

Y

8

& !

#$

"

式中(

8

为滤波器的计算周期&

"

!

&

H

X

"为
X

时刻

到
Xd#

时刻的状态转移矩阵&

%

X

为系统噪声矩

阵&且满足(

'

-

%

X

.

?

$

& !

##

"

'

!

%

,

%

@

G

"

?

U

X

&

,

?

X

$

&

,

+

-

X

& !

#!

"

U

X

?

-(+

3

!

(

!

!

)

<

(

!

V

"

;

!

#?

"

!!

取
Xd#

时刻真实四元数与估计四元数偏差

的矢部作为量测量&则量测方程可写为(

&

X

B

#

?

*

!

?

Y

?

!

$

?

Y

?

+

&

"

X

B

#

B

'

X

& !

#<

"

式中
'

X

为观测噪声矩阵&它满足(

'

-

'

X

.

?

$

& !

#E

"

'

!

'

,

'

@

G

"

?

O

X

&

,

?

X

$

&

,

+

-

X

& !

#9

"

O

X

?

-(+,

3

!

(

!

2

"& !

#:

"

式中
(

2

为星敏感器测量噪声均方差'根据经典

的扩展卡尔曼滤波过程进行计算&可以在每个

滤波周期对所选取状态的偏差量
&

"

进行实时

估计'用所获得偏差状态的最优估计结果修正

四元数和陀螺漂移的预测值&即可得到状态向

量
"

的最优估计结果'所得的姿态估计数据既

可满足定姿精度要求&又可在执行三轴稳定控

制时补偿陀螺仪的零偏&提高姿态控制精度'

=

!

姿态控制方案

=;9

!

姿态控制模式

根据阿斯图卫星的任务需求&设计了多种姿

态控制模式*

#:8!!

+

&具体描述如下'

E;#!

第
#$

期
!!!!!

王
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<6#6#

!

安全模式

当卫星姿态控制系统发生严重故障时&为了

防止卫星失控&保障卫星安全运行&卫星在星务系

统指令下进入安全模式'安全模式下&卫星跟踪

太阳&使得太阳翼!

d]

"始终面向太阳&确保卫星

的能源供应&保持卫星安全运行&等待地面对故障

进行 分 析 处 理'此 时 角 速 度 控 制 输 入 ,

!

`

*

$

!

$

!

$

+

@

'定义矢量
#

(̀b)

&其中
(

为体坐标

系太阳 帆 板 所 在 平 面 的 外 法 线 方 向&即
(`

*

$

!

#

!

$

+

@

&

)

为太阳矢量在体坐标系下的投影&

如图
!

所示'设计控制率如下(

8

?

N

)

#

_#_

B

N

!

!

,

!@!

"& !

#"

"

其中(

N

)

&

N

!

为可调的增益系数&

!

为陀螺仪的

输出角速度'

图
!

!#

矢量的定义

V(

3

6!

!

H0S(,('(1,1SW0)'1/

#

<6#6!

!

速率阻尼模式

速率阻尼模式用于阿斯图卫星初始入轨的消

旋阶段'此过程卫星有较大的初始角速度&仅使

用飞轮作为执行机构可能会出现飞轮饱和的情

况&因此在角速度较大时使用磁力矩器进行消旋&

当角速度模长低于某一阈值时切换飞轮作为执行

机构&减少消旋过程所消耗的时间'控制磁矩的

生成采用
e8-1'

控制律(

*

?@

N

<

_

+

_

+

/

& !

#;

"

其中(

N

<

为增益系数&

+

为磁感应强度&

*

为控制

磁矩'

切换飞轮作为执行机构后&采用
.H

控制律(

,

?@

N

/

Y!

& !

!$

"

其中(

N

/

为增益系数&

!

为陀螺仪输出角速度'

<6#6?

!

对日三轴稳定模式

对日三轴稳定模式为阿斯图卫星的长期工作

模式'在此模式下&卫星帆板长期对日&保证星上

能源供给'此时姿态约束为星体帆板面!

d]

"正

对太阳&相机光轴方向!

dE

"在太阳矢量和地心

矢量所形成的平面内&且与地心矢量成一锐角'

这样的设计可保证卫星的相机光轴与地心方向的

夹角变化范围有限&为后续的对地成像姿态机动

提供便利'

本文使用
\@C

软件对
!$!#

年
?

月起一年内

相机光轴与地心夹角的变化进行了仿真&结果如

图
?

所示'在对日三轴稳定模式下&一年内相机

光轴与地心方向夹角的最大值为
<"6E<!a

&最小

值为
$a

&因而可有效减少由对日三轴稳定模式到

对地成像任务模式所需要的姿态机动角度'

图
?

!

一年内光轴与地心方向夹角

V(

3

6?

!

G,

3

50T0'R00,1

&

'()+5+Y(*+,-

3

01)0,'/()-(8

/0)'(1,R('Q(,1,0

U

0+/

此模式使用
.H

控制律生成飞轮控制指令(

8

?@

N

9

&

[

#

B

N

!

!

,

!@!

"& !

!#

"

其中(

,

!

为角速度控制输入&在此模式下设置为

,

!

`

*

$

!

$

!

$

+

@

#

&

[

#

为偏差四元数矢量部分&偏差

四元数可由下式计算(

&

[

?

,

[

"

&

[

;

!

!!

"

<6#6<

!

对轨道)任务三轴稳定模式

此模式用于卫星对地进行侧摆成像任务阶

段'在进行侧摆成像时&首先控制卫星由对日三

轴稳定模式调整为对轨道三轴稳定模式&此模式

的角速度控制输入为(

,

!?

*

$

!@!

)+5

!

$

+

@

& !

!?

"
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其中
!

)+5

为卫星轨道绕
B!$$$

坐标系原点运动的

角速度&计算方式为(

!

)+5

?

'

@

!

-

/

'

"

-

_

-

_

!

_

-

_

;

!

!<

"

!!

轨道坐标系由
-

&

'

矢量方向进行约束'定

义轨道坐标系
E

轴为
c-

方向&

]

轴方向与矢量

.

`c-b'

平行&

I]E

三轴成右手坐标系'姿态

控制系统计算出目标姿态 ,

[

后&结合星本体姿态

信息计算偏差四元数(

&

[

?

,

[

"

&

[

;

!

!E

"

!!

进而使用
.H

控制律生成飞轮控制指令(

8

?@

N

9

&

[

#

B

N

!

!

,

!@!

"

;

!

!9

"

!!

星上任务规划软件计算所需侧摆角
$

以及任

务开始时间后形成控制指令'接收到指令后&卫

星开始侧摆机动&进入对任务三轴稳定模式&此时

角速度控制输入为(

,

!?

/

H

!

$

"*

$

!@!

)+5

!

$

+

@

& !

!:

"

其中
/

H

!

$

"为绕
H

轴旋转的基元旋转矩阵'

/

H

!

$

"

?

# $ $

$ )1*

$

*(,

$

$

@

*(,

$

)1*

'

(

)

*

$

;

!

!"

"

!!

姿态控制系统根据输入的侧摆角计算新的目

标姿态以及偏差四元数&控制卫星向目标姿态

机动'

<6#6E

!

凝视模式

对目标凝视模式是阿斯图卫星的第二种任务

机动模式'此模式下主要依靠卫星俯仰机动完成

凝视任务&如图
<

所示'

图
<

!

凝视模式

V(

3

6<

!

=+X0P1-0

凝视模式下&期望姿态为卫星
E

轴指向目

标点&

]

轴方向与矢量
.

`c-

8

b'

平行&

I]E

三轴成右手坐标系'凝视模式控制角速度输

入为(

,

!?

*

!

8H

!@!

8

7

!

$

+

@

& !

!;

"

!

8H

?

'

/

0

.

_

-

8

_

& !

?$

"

!

8

7

?

'

/

0

1

_

-

8

_

& !

?#

"

其中
-

8

为目标点到卫星质心的位置矢量&

0

1

和0

.

分别是凝视模式期望姿态
I]

轴的单位矢量'同

样&使用
.H

控制律生成飞轮控制指令(

8

?@

N

9

[

#

B

N

!

!

,

!@!

"

;

!

?!

"

<6#69

!

飞轮卸载模式

飞轮卸载模式用于飞轮饱时卸载飞轮'当飞

轮组任一轴出现转速超出卸载阈值时启动磁力矩

器对飞轮转速进行卸载&此时飞轮控制力矩与安

全模式一致&控制卫星帆板正对太阳以保证能源

供给'磁矩生成指令采用(

1

?@

N

<

!

*

<

Y"

#

+

;

!

??

"

!!

由于此磁矩控制量所产生的磁力矩并不一定

与多余角动量方向保持一致'因此&仅当满足条

件
-

2

/

"

^

#

-%

$h:$:

时才进行卸载'

2

和
"

^

#

分别

是地磁场和期望卸载角动量的单位矢量'

=;:

!

控制模式自动切换

控制模式切换逻辑如图
E

所示'在初始入轨

阶段&由于与运载器分离时具有较大的初始角速

度&需要先进行消旋&卫星自动进入速率阻尼模

式'当角速度小于设置的阈值范围内一段时间

后&先进行一次飞轮卸载&之后自动进入对日三轴

稳定模式'这是阿斯图卫星的长期工作模式'开

始成像任务后&由计算机生成指令&控制卫星进入

对轨道定向的三轴稳定模式并按照指令角度进行

侧摆&准备成像'根据上述的成像任务驱动相机

依次对目标点进行成像'任务完成后&计算机发

出指令&返回对日三轴稳定模式'卫星在执行成

像任务时不进行飞轮转速检测'除成像任务模式

之外&在上述模式中若发现任一轴飞轮转速到达

卸载阈值&自动进入飞轮卸载模式&待飞轮转速小

于饱和转速的
EF

持续
#$*

后返回到对日三轴稳

:;#!

第
#$

期
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定模式或安全模式'此外&也可以由中心计算机

形成指令在成像任务前进入飞轮卸载模式&以防

止在成像任务过程中出现飞轮饱和现象'

图
E

!

控制模式切换逻辑

V(

3

6E

!

A1,'/15P1-0*R(')Q(,

3

51

3

()

@

!

仿
!

真

!!

本文采用
\(PN5(,Z

搭建姿态控制系统框图&

对所设计的滤波定姿和姿态控制模式进行仿真分

析'定姿算法和控制算法由
A

语言编写&由
\8

SN,)'(1,

模块驱动
A

代码模拟星上计算机的控制

输出'

@;9

!

初始条件

设置仿真初始条件如表
!

所示'

表
:

!

仿真初始条件

@+T6!

!

\(PN5+'(1,(,('(+5)1,-('(1,*

条件名称 数
!!

值

入轨初始角)

!!

a

"/

*

c#

"

!

$

`

*

#$

!

#$

!

#$

+

@

初始姿态
#$

`

*

#

!

$

!

$

!

$

+

陀螺常值)

!!

a

"/

Q

c#

"

2̀

*

?$

!

?$

!

?$

+

@

卫星轨道
E?$ZP\\%

&降交点地方时
#E

(

?$

协方差阵初值
3

$

#̀$$b!

9

惯量矩阵

)!

Z

3

/

P

!

"

!̀

$h!""<!: $h$$#:?# c$h$$$$#$

c$h$$#:?# $h?<"#<9 $h$$<E:$

'

(

)

*

c$h$$$$#$ $h$$<:E$ $h!?"$;$

@;:

!

姿态确定系统精度分析

图
9

和图
:

是滤波过程对陀螺常值漂移的估

计结果及其局部放大'可见所设计的定姿滤波器

能有效估计陀螺输出数据中的常值漂移部分&估

计精度优于
$6!

!

a

")

Q

'图
"

为姿态确定误差随

时间变化&可知定姿误差优于
!$i

'

图
9

!

陀螺常值漂移估计误差

V(

3

69

!

2*'(P+'(1,0//1/*1S

3U

/1)1,*'+,'-/(S'

图
:

!

陀螺常值漂移估计误差!局部放大"

V(

3

6:

!

=

U
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!
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图
"

!

姿态估计误差

V(

3

6"

!

G''('N-00*'(P+'00//1/*

@;<

!

姿态控制系统精度分析

卫星与运载器分离后要先后经过速率阻尼模

式进行消旋&之后进入对日三轴稳定模式'在接

收到任务指令后转入对轨道)任务的三轴稳定模

式&结束任务后回到对日三轴稳定模式'此过程

的姿态控制曲线如图
;

#

图
#E

所示'

图
;

!

全过程姿态控制模式

V(

3

6;

!

G''('N-0)1,'/15P1-0*(,SN55

&

/1)0**

图
#$

!

全过程角速度误差

V(

3

6#$

!

G,

3

N5+/W051)('

U

0//1/*(,SN55

&

/1)0**

!!

卫星首先进入速率阻尼模式&此过程首先由

磁力矩器作为执行机构&在
:;"*

时切换飞轮作

为执行机构&在
"?"*

时消旋完成自动进入飞轮

卸载模式'在
!E#?*

时完成卸载&切换到对日三

轴稳定模式'

<$$$*

时计算机发出指令进入对

轨 道)任务三轴稳定模式'图
##

和图
#?

显示执

图
##

!

成像过程中角速度误差!局部放大"

V(

3

6##

!

G,

3

N5+/W051)('

U

0//1/*-N/(,

3

(P+

3

(,

3

!

I18

)+5X11P

"

图
#!

!

姿态角误差

V(

3

6#!

!

G''('N-0+,

3

500//1/*

图
#?

!

成像过程中的姿态角误差

V(

3

6#?

!

G''('N-0+,

3

500//1/-N/(,

3

(P+

3

(,

3
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图
#<

!

全过程磁矩

V(

3

6#<

!

]+

3

,0'()P1P0,'(,SN55

&

/1)0**

图
#E

!

全过程飞轮角动量

V(

3

6#E

!

G,

3

N5+/ P1P0,'NP 1SS5

U

RQ005(,SN55

&

/1)0**

行任务过程中姿态精度优于
$6$Ea

&稳定度优于

$6$#

!

a

")

*

'

E!$$*

时成像任务结束计算机发出

指令卫星再次回到对日三轴稳定模式'

EE$$*

时计算机检测到故障发生&卫星将进入安全模式'

此时帆板面!

d]

"仍正对太阳&但不对另外两轴

在惯性空间的指向进行控制'

9$$$*

时&故障解

除&计算机发出指令&卫星返回对日三轴稳定

模式'

F

!

结
!

论

!!

本文对阿斯图微卫星的姿态控制系统进行了

介绍'首先&介绍了阿斯图微卫星敏感器和执行

机构的配置和主要技术指标'然后&对姿态控制

模式以及模式切换逻辑进行了介绍&在此基础上

提出了适用于该卫星的姿态确定方法与控制策

略&并进行仿真分析'仿真结果表明(基于星敏感

器和光纤陀螺的扩展卡尔曼滤波的定姿精度优于

!$i

&任务过程中姿态控制精度优于
$6$Ea

&稳定度

优于
$6$#

!

a

")

*

&能够满足阿斯图微卫星的任务

要求'
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